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摘 要 :全 动 平 尾 襄 ee ei ,全 动 平 尾 的 癌 wr 
包 线 。 建 立 了 适用 于 结构 动力 学 及 颤 振 分 析 的 全 动 平 尾 仿真 模型 ,针对 全 动 平 尾气 动 布 局 与 结 
布局 ,通过 仿真 分 析 ， et 页 振 关 键 设计 因素 ,包括 前 缘 后 掠 角 、 气 动力 面积 分 布 、 
支承 刚度 ,大 轴 刚 度 ` 大 轴 位置 、 作 动 系统 刚度 、 翼 面 质量 分 布 等 ,利用 数值 仿真 计算 ,获得 不 同 设计 
因素 与 平 尾 颤 振 速度 之 间 的 关系 ,指出 各 因素 对 于 提高 平 尾 颤 振 速度 的 设计 趋势 以 及 对 结构 重量 
的 利 商 。 通 过 缩 比 模型 的 风 洞 试验 验证 了 各 参数 对 平 尾 颤 振 影响 的 正确 性 ,综合 数值 计算 与 缩 比 
模型 的 风 洞 试 验 总 结 出 的 全 动 平 尾 颤 振 关键 设计 因素 可 为 飞机 平 尾 总 体 布局 设计 提供 参考 。 
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Study on key design factors of all-movable horizontal tail flutter 
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Abstract: All-movable horizontal tail flutter design is an important part in the overall design of fighters. 
3The flutter envelope of all-movable horizontal tail directly determines the flight envelope of the aircraft. A 
finite element model of all-movable horizontal tail for structural dynamics and flutter is established. Ac- 
cording to aerodynamic layouts and structural layouts ,the key flutter design factors have been extracted ,in- 
cluding the leading edge sweep angle ,aerodynamic area distribution ,empennage support stiffness ,spindle 
stiffness ,location of spindle ,control stiffness ,and mass distribution. By means of numerical simulation ,the 
relationship between different design factors and flutter speed is obtained. The design trend of improving 
flutter velocity of all-movable horizontal tail and the advantages and disadvantages of these factors on struc- 
ture weight are pointed out. The wind tunnel tests on a scaled model verify the correctness of the effects of 
various parameters on all-movable horizontal tail flutter. The numerical calculations of flutter and wind tun- 
nel tests are analyzed. The results show that the flutter design parameters are effective and can be used as 
the key factors in flutter design of all-movable horizontal tail. 
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先进 战斗 机 结构 广泛 使 用 高 强度 材料 ,结构 重 
量 相 比 全 机 重量 系数 逐步 降低 ,因此 ,飞机 机 体 结构 
的 相对 柔性 增 大 , 额 振 特性 对 飞机 性 能 的 影响 相应 
凸显 ,飞行 器 额 振 起 因 于 非 定常 空气 动力 .结构 弹性 
恢复 力 .惯性 力 的 相互 看 合 , 强 耦合 甚至 会 直接 造成 
飞行 器 发 散 破 坏 !9 , 颜 振 耦 合 现象 在 全 动 平 尾 上 更 
为 明显 ,而 全 动 平 尾 由 于 在 气动 .操纵 性 能 上 的 高 效 
又 经 常 出 现在 新 一 代 战 斗 机 布局 中 ,因此 ,全 动 平 尾 
颜 振 设计 是 飞行 器 设计 必须 解决 的 重要 环节 。 
美国 F-117 飞机 曾 发 生 过 全 动 垂 尾 颜 振 而 导致 
飞机 坠毁 ,F-15 战斗 机 也 为 了 应 对 全 动 平 尾 的 颜 振 
问题 而 在 平 尾 瑞 根 前 缘 采 用 “犬齿 ”( Dogtooth ) 的 设 
计 方式 品 ,而 F-22 战斗 机 平 尾 为 了 满足 颤 振 需求 ， 
在 楼 拓 区 域 将 45° 复合 材 料 铺 层 增加 至 20 层 *， 
成 引 机 平 尾 观 尖 前 缘 施加 配 重 也 是 解决 额 振 问 题 党 
手段 。 
CD 全 动 平 尾 结构 在 新 一 代 战 斗 机 设计 中 主要 为 直 
加 起 或 斜 轴 式 ,由 于 全 动 平 尾 颜 振 问 题 关系 到 飞机 
弯 引 的 成 败 , 吉 需 探 完全 动 平 尾 颜 振 设 计 关键 因素 。 
[9-11] 论 述 了 飞 必 结构 .复合 材料 前 掠 翼 、 大 型 
- 秽 机 可 慢 梁 的 颜 振 参 数 与 优化 设计 。 全 动 平 尾 在 
ee ii 
’ 


改 设计 方案 。 
之 李 秋 彦 等 “ 总 结 了 全 动 垂 尾 赢 振 特性 的 主要 
ro ,并 给 出 了 蝎 辟 颤 振 设 计 的 关键 环节 ; 张 桂 


江 续 所 采用 工作 流 软件 将 多 学 科 综 合 优化 设计 理 
念 三 用 到 平 尾 结构 的 颜 振 设 计 中 ,并 取得 理想 的 设 
计 效 果 。 钱 卫 等 " 扫 总 结 了 全 动 平 尾 颜 振 机 理 , 并 论 
述 秆 平 尾 低速 风 洞 试验 与 跨 声速 风 洞 试验 技术 。 

本 研究 以 全 动 平 尾 结构 为 研究 对 象 ,依托 有 限 
元 仿真 分 析 与 缩 比 模型 风 洞 试验 ,研究 全 动 平 尾 闸 
振 关 键 设 计 因 素 , 从 气动 布局 方面 解析 出 前 缘 后 掠 
角 与 四 边 气动 力 面积 两 个 关键 因素 ,从 结构 布局 方 
面 解析 出 尾 梁 支承 刚度 .大 轴 刚 度 .大 轴 位 置 、 作 动 
系统 刚度 ,质量 分 布 等 设计 因素 ,同时 开展 平 尾 缩 比 
模型 的 风 洞 试验 ,对 上 述 平 尾 颤 振 关 键 设计 因素 进 
行 试验 研究 。 


1 全 动 平 尾 颤 振 分 析 方法 与 特征 


1.1 全 动 平 尾数 值 分 析 模 型 
应 用 有 限 元 素 法 ,在 MSC. Patran 软件 环境 中 建 
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立 全 动 平 尾 的 结构 动力 学 有 限 元 仿真 模型 ,全 动 平 
尾 包 括 刚度 模型 与 质量 模型 , 平 尾 支 承 于 后 机 身 尾 
梁 结构 上 ,有 限 单元 包括 SHELL 元 、ROD 元 、MASS 
元 .MPC 多 点 约束 单元 ,模型 需要 调试 边界 条 件 与 
连接 关系 ,图 1 为 全 动 平 尾 的 结构 动力 学 有 限 元 仿 
真 模 型 。 


图 1 全 动 平 尾 结构 有 限 元 仿真 模型 


Fig.1 Finite element model of all-movable horizontal tail 


1.2 ” 模 态 - 颤 振 分 析 方 法 


采用 MSC. Nastran 的 Lanczos 方法 对 结构 进行 
模 态 计算 ,得 到 平 尾 颤 振 分 析 所 需 的 弯曲 与 旋转 模 
态 ' 1 , 模 态 分 析 的 广义 特征 值 方程 为 

(天 -AMD)P =0 (1) 

其 中 :Kk 为 系统 刚度 矩阵 ;ad 为 系统 质量 矩阵 ; fp ,入 
分 别 为 系统 的 特征 向 量 与 特征 值 。 

基于 全 动 平 尾 的 模 态 仿真 计算 结果 ,施加 平 尾 
不 可 压 流 非 定常 气 动力 ,不 可 压 流 非 定常 气动 力 应 
用 偶 极 子 格 网 法 求解 , 频 域 下 的 赢 振 方程 为 


(ww -K+ 3p VA(iw) jg=0 (2) 


其 中 :w 是 颜 振 频 率 ;M 是 广义 质量 矩阵 ;天 是 广义 刚 
度 和 矩阵 ;p 是 空气 密度 ;V 是 来 流速 度 ;A (iw) 为 广义 
空气 动力 系数 矩阵;g 为 广义 位 移 列 阵 。 当 且 仅 当 特 
征 行 列 式 为 零 时 颤 振 方程 有 解 , 即 
det( Mw -天 + 3p PA(iw))=0 (3) 
应 用 p-k 法 求解 ,通过 与 p 的 迭代 , 即 可 得 到 
闸 振 速度 与 颤 振 频 率 ,其 中 频率 算 子 p = yk + 让, 
为 减 缩 频率 , y 为 阻尼 比 , 且 
27 
lan) (4) 
h(t) 


Y = 2 


其 中 4 为 系统 任意 运动 幅 值 。 
1.3 ” 模 态 - 颤 振 分 析 结 果 


全 动 平 尾 结构 的 弯曲 模 态 与 旋转 模 态 如 图 2、 


图 3 所 示 。 


图 2 全 动 平 尾 结构 弯曲 模 态 


Fig.2 Bending mode of all-movable horizontal tail 


© 图 3 全 动 平 尾 结构 旋转 模 态 
as Fig.3 Rotation mode of all-movable horizontal tail 
- 守 全 动 平 尾 颜 振 计算 结果 风速 -阻尼 曲线 与 风速 - 
频 黑山 线 如 图 4、 图 5 所 示 。 闸 振 结果 显示 全 动 平 尾 
的 颤 振 形 态 为 典型 的 弯曲 与 旋转 耦合 , 颤 振 分 支 为 
旋转 模 态 。 


02 . 
-三 


” 
0.0 ee ee eeee ee et, 


旋转 模 态 


平 尾 阻尼 比 


风速 比 
4 ， 闸 振 计 算 风 速 -阻尼 曲线 


Fig.4 Flutter analysis velocity-damping plot 
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图 5 阁 振 计算 风速 -频率 曲线 


Fig.3 Flutter analysis velocity-frequency plot 
2 全 动 平 尾 结构 颤 振 关键 参数 


在 全 动 平 尾 初步 设计 时 ,首先 考虑 的 是 飞机 总 
体 及 空气 动力 ,然后 通过 静 强 度 指标 进行 结构 尺寸 
设计 ,在 进行 静 强 度 设 计时 很 难 兼顾 颜 振 特性 ,通常 
新 机 总 体 设 计 指 标 与 全 动 平 尾 的 颤 振 设 计 存在 着 予 
盾 冲 突 。 本 研究 针对 气动 布局 参数 与 结构 布局 参 
数 ,分 析 各 种 参数 与 平 尾 颜 振 之 间 的 关系 ,同时 给 出 
平 尾 颤 振 设 计 的 关键 因素 。 


2.1 颤 振 气动 布局 设计 参数 


在 方案 设计 阶段 ,依据 全 动 平 尾 结构 的 原始 方 
案 ,从 气动 力 布局 与 结构 受 力 布局 着 手 , 解 析出 影响 
颤 振 的 主要 因素 ,气动 力 布局 主要 包括 下 述 两 方面 。 

1) 前 缘 后 扔 角 

全 动 平 尾 结构 的 前 缘 后 掠 角 不 但 影响 平 尾 的 非 
定常 气动 力 分 布 ,还 会 影响 结构 的 动力 学 模 态 特征 ， 
平 尾 的 弯曲 与 旋转 两 阶 模 态 的 频率 与 振 型 节 线 都 会 
随 之 变化 。 

针对 前 缘 后 掠 角 这 一 设计 参数 , 作 了 如 下 研究 。 
保证 站 面 投影 面积 、 展 长 、 驾 尖 弦 长 、 既 根 弦 长 以 及 
次 面 总 重 一 臻 的 前 提 下 ,构建 如 图 6 所 示 3 个 不 同 
构 型 的 全 动 平 尾 仿真 模型 (前 缘 后 护 角 分 别 为 40°、 
50° .60°) ,图 7 表明 了 前 缘 后 护 角 与 颤 振 速度 之 间 
的 对 应 关系 。 


图 6 不 同 后 掠 角 的 平 尾 构 型 


Fig.6 Configuration with different sweep angles 


76 


0.6 
40 50 60 


前 缘 后 掠 角 /(*) 
图 7 前 缘 后 掠 角 与 颤 振 速度 的 关系 


Fig.7 Relationship between leading edge 


sweep angle and flutter I 


2) 全 动 平 尾 四 边 平面 投影 面 

固定 全 动 平 尾 的 模 态 特征 ， 改变 全 动 平 尾 前 缘 、 
司 绿 、 波 尖 、 轰 根 4 个 方向 的 平面 投影 面积 (图 8)， 
通 各 改变 全 动 平 尾 平面 投影 面 面积 ,研究 气动 力 面 积 
与 种 尾 颤 振 之 间 的 关系 ,图 9 为 各 方向 平面 投影 
生产 拓 变 化 晶 线 。 计算 表明 ,在 全 动 平 尾 前 缘 、 波 
和 节 根 方 问 增 大 气动 力 面积 ,对 额 振 不 利 ; 在 全 动 
0 


四 8 不 同方 向 气动 力 面积 变化 


[ 8 Change of aerodynamic area in different directions 
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不 同方 向 平 尾 投影 面积 增 量 比 
图 9 不 同方 向 平面 投影 面积 与 颤 振 变化 曲线 


Fig.9 Relationship between aerodynamic area 


in different directions and flutter speed 
2.2 ” 颜 振 结构 布局 设计 参数 
初步 设计 阶段 后 期 需要 对 影响 全 动 平 尾 颤 振 特 
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性 的 结构 参数 进行 详细 分 析 与 设计 , 主要 影响 因素 
包括 平 尾 及 支撑 部 件 的 刚度 、 平 尾 的 惯性 特性 、 大 轴 
位 置 \ 作 动 系统 刚度 等 。 

1 ) 支 承 部 件 的 刚度 

全 动 平 尾 连接 在 后 机 映 尾 梁 上 , 尾 梁 的 支承 刚 
度 直接 影响 全 动 平 尾 的 弯曲 与 旋转 模 态 。 改 变 尾 梁 
的 抗 扭 刚度 ,得 到 全 动 平 尾 的 弯曲 与 旋转 频率 规律 
(图 10) , 闸 振 速度 变化 规律 如 图 11 所 示 。 分 析 结 
果 显示 :全 动 平 尾 的 弯曲 与 旋转 频率 会 随 着 机 身 尾 
梁 支 承 部 件 抗 扭 刚度 的 增 大 而 提高 ,但 幅度 越 来 越 
小 ,会 趋 近 于 固定 值 ; 而 颤 振 速度 变化 规律 为 先 升 
后 降 。 


刀 频 率 比 


3 


0:0- 0'5 1.0 T5200 1 2530 
E 梁 刚度 比 


图 10 pp 影响 
Fig. 10 Relationship between empennage boom 


stifftness and frequency 
1.04 


0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 
尾 梁 刚度 比 

图 11 尾 梁 刚度 与 颜 振 速 度 的 关系 

Fig.11 Relationship between empennage boom 
stifftness and flutter speed 

2) 大 轴 刚 度 

对 于 直 轴 式 或 斜 轴 式 全 动 平 尾 , 其 所 受到 的 气 
动力 与 惯性 力 会 通过 大 轴 直 接 传递 到 机 身上 ,大 轴 
的 刚度 水 平 会 直接 影响 全 动 平 尾 结构 的 颤 振 特性 ， 
图 12 为 变 大 轴 刚 度 的 全 动 平 尾 结构 颤 振 计算 结果 
计算 结果 显示 ,提高 大 轴 刚 度 对 颤 振 有 利 。 然而 大 
轴 在 设计 时 为 满足 静 强 度 设计 要 求 ,通常 会 选用 高 


强度 的 钢 质 材料 ,所 以 大 轴 的 材料 密度 会 比较 大 。 
通过 增加 大 轴 刚 度 来 提高 全 动 平 尾 的 颤 振 速度 ,要 
额外 增加 大 轴 的 重量 ,额外 增加 的 重量 对 改善 颤 振 
问题 不 利 ,所 以 大 轴 刚 度 的 选取 需要 综合 考虑 并 折 
衷 选取 。 


1.07 


1.06 


1.00 1.05 110 1.15 120 1.25 1.30 1.35 

i 大 轴 刚 度 比 

> ”图 12 平 尾 大 轴 刚 度 与 颤 振 速度 的 关系 
FiB 2 Relationship between spindle stiffness and flutter speed 

CD3) 大 轴 位 置 

加 大 轴 位 置 会 直接 影响 全 动 平 尾 的 颜 振 特性 , 示 
意图 见 图 13 。 图 14 所 示 结 果 表明 ,将 大 轴 前 移 会 有 
效 提高 全 动 平 尾 的 闸 振 速度 ,大 轴 前 移 会 直接 提高 
公平 尾 的 旋转 与 一 弯 模 态 的 频率 比 , 且 大 轴 前 移 
改变 部 件 位 置 ,但 不 会 伴随 结构 重量 的 增加 。 


图 13 全 动 平 尾 大 轴 位 置 
Fig.13 Spindle location of all-movable horizontal tail 
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图 14 平 尾 大 轴 位 置 与 颤 振 速 度 关系 


Fig. 14 Relationship between spindle location 


and flutter speed 
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4) 作 动 系统 刚度 

通过 仿真 计算 作 动 系统 刚度 与 颜 振 速度 之 间 的 
关系 (图 15) ,结果 表明 提高 作 动 系统 的 刚度 水 平 ， 
即 增 加 全 动 平 尾 的 旋转 操纵 刚度 ,会 直接 提高 全 动 
平 尾 的 旋转 频率 ,并 能 有 效 提高 全 动 平 尾 颤 振 速 度 。 
然而 ,要 把 这 一 规律 应 用 到 飞机 设计 中 ,客观 上 会 受 
到 现 有 工业 技术 水 平 的 限制 , 即 在 现 有 技术 水 平 基 
础 上 ,继续 增加 作 动 系统 刚度 , 可 能 会 增加 技术 难 
度 ,并 需 额外 增加 作 动 系统 的 结构 重量 ,最 终 的 费 效 
关系 存在 较 大 的 不 确定 性 。 
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作 动 刚度 比 
图 15 平 尾 作 动 刚度 与 富 振 速度 的 关系 


Fig.15 Relationship between loop control stiffness 


and flutter speed 

5 ) 平 尾 的 质量 分 布 

在 全 动 平 尾 仿真 模型 中 进行 如 下 变 参 分 析 : 全 
动 平 尾 总 质量 不 变 , 改 变 全 动 平 尾 质量 分 布 ,使 质心 
沿 辟 面 弦 向 分 别 前 移 10% 、 后 移 10% ,质量 分 布 如 
图 16 所 示 , 颤 振 速 度 如 图 17 所 示 。 由 计算 结果 可 
知 ,在 设计 全 动 平 尾 质量 分 布 时 , 若 能 使 质心 前 移 ， 
可 有 效 提高 其 颤 振 速度 。 


一 一 基准 状态 
= 质心 前 移 10% 
一 上 一 质心 后 移 10% 


质量 分 布 /kg 


0.84 0.88 0.92 0.96 1.00 
剂 面 站 位 比 


图 16 要 面 质量 分 布 


Fig.16 Wing mass distribution 
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孔 设 计 ,满足 大 轴 位 置 移动 研究 需求 ;把 大 轴 设 计 成 


平 尾 颤 振 速 度 比 
s 


0.8 


0.6 
-0.1 0.0 0.1 


质心 移动 距离 比 
图 17 质量 分 布 与 颜 振 速度 的 关系 


Fig.17 Relationship between wing center 


movement and flutter speed 
3_ 缩 比试 验 模型 及 风 洞 试验 


全 依据 气动 型 性 方程 的 相似 准则 ,选取 与 风 洞 匹 
Br 比例 尺 ,得 到 缩 比试 验 模型 的 导出 比例 尺 ， 
设 廊 与 原 飞机 平 尾 具有 动力 学 特性 和 颤 振 特性 相似 
的 网 洞 缩 比 模型 ”| ,由 于 风 洞 缩 比 模型 与 飞机 具 
有 省 似 关系 ,通过 缩 比 模型 的 变 参 数 试验 , 即 可 反映 

相应 参数 与 颜 振 的 关系 。 


3 SS 全 动 平 尾 缩 比试 验 模型 
SN 全速 全 动 平 尾 蝗 振 试验 模型 主体 结构 由 铝 合金 
梁 现 维 形 木 框 组 成 ,其 独 展 为 750 mm ,全 动 平 尾 模 
部 为 支撑 底座 ,支撑 底座 内 部 装 有 大 轴 、 弹 得 片 
等 相关 零件 , 风 洞 缩 比 模型 在 洞 壁 上 的 安装 见 


图 18 ”全 动 平 尾 颤 振 缩 比试 验 模型 
Fig. 18 Flutter test model of all-movable horizontal tail 
为 了 开展 风 洞 缩 比 模型 变 参 数 试验 ,全 动 平 尾 
缩 比 模 型 具备 可 变 参 的 功能 ,例如 :把 弹簧 片 设 计 成 


不 同 厚度 ,满足 变 作 动 刚度 研究 需求 ;把 局 部 维 形 框 
设计 成 不 同形 状 且 方便 拆伙 安 装 的 形式 ,满足 变 气 
动力 面积 研究 需求 ;对 全 动 平 尾 梁 架 的 根部 做 了 排 


不 同 的 直径 ,满足 变 大 轴 刚 度 研究 需求 。 
3.2 仿真 与 试验 对 比分 析 
通过 缩 比 模型 的 风 洞 试验 ,得 到 了 各 项 参数 下 


平 尾 风 洞 模型 的 颤 振 速 度 ,试验 数据 与 仿真 计算 结 
果 如 图 19 ~ 23 所 示 。 
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缩 比 模型 颜 振 速度 比 


LO ia io 18 ”022 
缩 比 模型 作 动 系统 刚度 比 


图 19 缩 比 模型 作 动 系统 刚度 与 颜 振 速度 的 关系 


Fig. 19 ” Relationship between model control 


stiffness and flutter speed 
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图 20 缩 比 模型 大 轴 直 径 与 颤 振 速度 的 关系 
Fig.20 ”Relationship between model spindle 


diameter and flutter speed 


仿真 值 


缩 比 模型 颤 振 速 度 比 


缩 比 模型 咽 尖 配 重 比 


21 缩 比 模型 嗓 尖 重量 与 颤 振 速度 的 关系 
Fig. 21 


Relationship between model local 


weight variation and flutter speed 
8 Pp 


度 比 
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缩 比 模型 


-1.0 -0.5 0.0 0.5 1.0 
缩 比 模型 大 轴 移 动 距离 比 


多 22 缩 比 模型 大 轴 移 动 与 颤 振 速度 的 关系 
Fig.22 Relationship between model spindle 


location and flutter speed 
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© 缩 比 模型 尾 梁 刚度 比 
EN 图 23 缩 比 模型 尾 梁 刚 度 与 颤 振 速 度 的 关系 


Fig.23 Relationship between model empennage 

>< stiffness and flutter speed 

(5 对 比分 析 可 以 得 出 。 

人 1) 对 于 作 动 系统 刚度 大 轴 直 径 、 翼 尖 配 重大 
轴 酸 置 . 尾 梁 刚 度 等 参数 , 颜 振 速度 的 试验 结果 与 仿 
真 银 果 总 体 规律 一 致 。 

2 ) 由 于 模型 试验 中 存在 轴承 .螺栓 连接 等 非 线 
性 特征 因素 ,同时 仿真 中 非 定常 气动 力也 做 了 必要 
简化 ,不 能 完全 模拟 实际 情况 ,因此 仿真 计算 与 试验 
结果 存在 一 定 误差 ,但 误差 均 在 12% 以 内 。 

3 ) 随 着 模型 作 动 刚度 的 增加 , 颜 振 速度 随 之 增 
加 ,试验 结果 与 仿真 结果 吻合 度 较 好 ,最 大 误差 为 
3.3% 。 

4) 增 加 模型 大 轴 直 径 对 提高 颜 振 速度 有 效 ,在 
大 轴 刚 度 系数 为 1.2 ~1.5 时 ,试验 结果 与 仿真 结 
误差 较 小 ,最 大 误差 为 3% , 当 大 轴 刚 度 系数 为 1.0 
时 ,误差 为 12% ,此 处 反映 出 当 大 轴 刚 度 较 弱 时 , 试 
验 结果 与 仿真 结果 误差 较 大 。 

5 ) 模 型 翼 尖 配 重 可 提高 颜 振 颤 振 速度 ,但 试验 
结果 要 不 同 程度 低 于 仿真 计算 结果 , 配 重 效果 有 所 
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下 降 ,误差 在 1% ~10% 之 间 。 

6) 前 移 大 轴 位 置 可 提高 闸 振 速度 , 与 配 重 效果 
类 似 ,试验 结果 要 低 于 仿真 计算 结果 ,误差 在 3% ~ 
5% 之 间 。 

7) 尾 梁 刚 度 在 系数 1.0 ~1.5 之 间 闸 振 速度 会 
有 所 提高 ,提高 幅度 在 10% 左右 ,其 他 范围 对 颤 振 
速度 几乎 无 影响 。 


4 结论 


1) 通 过 全 动 平 尾 的 数值 仿真 分 析 , 获 得 了 影响 
全 动 平 尾 额 振 的 气动 布局 关键 设计 参数 与 结构 布局 
关键 设计 参数 。 

2 ) 全 动 平 尾 缩 比 模型 关键 设计 因素 的 颤 振 风 洞 
试验 结果 与 仿真 结果 基本 一 致 , 缩 比 风 洞 模型 试验 
与 全 动 平 尾 颜 振 仿真 计算 有 机 结合 ,可 有 效 指导 全 
动 平 尾 赢 振 设 计 。 

3) 平 尾 颤 振 方案 设计 阶段 , 需 关注 前 缘 后 掠 角 、 
平 尾 平面 投影 面积 ,大 轴 位 置 等 总 体 参 数 , 平 尾 颤 振 
详细 设计 阶段 ,可 优化 尾 梁 支承 刚度 、 大 轴 刚 度 、 作 
动 系统 刚度 、 质 量 分 布 等 结构 参数 。 

4) 在 全 动 平 尾 结构 动力 学 布局 与 颤 振 设计 流程 
中 ,本 研究 的 颤 振 关 键 设计 因素 可 作为 重点 人 研究 
对 象 。 
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